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视频小卫星凝视姿态跟踪的仿真与实验
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摘要：对视频卫星实现对地凝视成像时的数学模型、姿态跟踪控制器设计和全物理仿真进行了研究。首先，根据卫星轨

道运动与姿态运动相关理论，推导了对地凝视时视频小卫星相对轨道坐标系的期望四元数和期望姿态角速度的变化规

律。设计了基于误差四元数和误差姿态角速度的ＰＤ控制器，并采用李雅普诺夫稳定性理论证明了所设计控制器的稳

定性。然后，以在曝光时间内的面阵ＣＣＤ成像偏差不超过０．３ｐｉｘｅｌ为要求，给出了姿态角控制精度和姿态角速度控制

精度的最小极限值。最后，在设计的基于小型三轴气浮台的小卫星姿态控制系统全物理仿真平台上对视频小卫星凝视

摄像进行了仿真验证。实验结果表明，小型三轴气浮台的姿态角控制精度优于０．１°，姿态角速度控制精度优于０．０１
（°）／ｓ，基本满足视频小卫星凝视时面阵ＣＣＤ高质量成像的要求。
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１　引　言

　　随着航天事业的发展，现代小卫星得到了蓬
勃发展，其功能也越来越完善。视频小卫星是近
年来出现的一种新型对地观测卫星，与传统的对
地观测卫星相比，其最大的特点是可以对某一敏
感区域进行“凝视”观测，可以连续观察视场内的
变化，以“太空视频录像”的方式获得比传统的对
地观测卫星更多的关于目标地区的动态信息。

所谓“凝视”是指随着卫星的运动，光学遥感
器始终盯住地球上的某一目标区域，对其进行连
续观察。在“凝视”模式下，探测器的积分时间不
受卫星运动速高比和地面分辨率的限制，可以同
时观测视场内发生的现象，各帧图像之间的时间
间隔只受积分时间、数据采集速度和数据传输能
力的限制，可以达到很高的时间分辨率。

为了实现对地“凝视”，传统的对地观测卫星
常常借助于地球同步轨道上的高轨对地观测卫

星［１］。然而，将对地观测卫星定位于地球同步轨
道并不可取，因为为了提供有意义的地面分辨率，

地球同步轨道卫星光学载荷的摄像镜头必须足够

大，而且为了实现机动成像，还需配备机械扫描机
构，这进一步增加了整个卫星的质量和功耗。而
近地轨道的凝视视频小卫星无需机械扫描机构，

以很小的质量和体积就可以实现较高的地面分辨

率。目前国外已发射了两颗具有视频拍摄功能的
小卫星，一颗是印度尼西亚于２００７年１月发射的

ＬＡＰＡＮ－ＴＵＢＳＡＴ，另一颗是南非于２００９年９月
发射的Ｓｕｍｂａｎｄｌｉａｓａｔ［２－３］。这两颗卫星的地面
像元分辨率相当，在结构上也很类似，均采用高分
辨率载荷＋低分辨率载荷的组合对地观测。其
中，由印度尼西亚出资、德国柏林工业大学研制的

ＬＡＰＡＮ－ＴＵＢＳＡＴ视频卫星位于近地太阳同步
轨道，轨道高度为６３５ｋｍ，轨道倾角为９７．９°，卫
星仅重５５ｋｇ。ＬＡＰＡＮ－ＴＵＢＳＡＴ的主载荷是一
个高分辨率彩色摄像机，地面分辨率为５ｍ，幅宽

为３．５ｋｍ。ＬＡＰＡＮ－ＴＵＢＳＡＴ还采用了一个低
分辨率摄像机作为其高分辨率载荷的补充，以降
低高分辨率小视野摄像机寻找地面目标的难度，

所采用的低分辨率摄像机地面分辨率为２００ｍ，

幅宽为８１ｋｍ。

为了使得视频卫星光学遥感器的光轴始终对

准地面目标区域进行不间断摄像，卫星姿态控制
系统需要实时调整星体的姿态，以克服卫星的轨
道运动、姿态运动和地球自转带来的目标不断偏
离光轴的影响，使光学遥感器的光轴始终对准目
标。凝视问题实际上就是星体对运动目标的姿态
跟踪问题［４－５］。近年来，人们已对姿态跟踪问题进
行了大量研究，姿态跟踪涉及的数学模型、姿态跟
踪控制器的设计及其全物理仿真问题一直很受关

注。滑膜变结构控制器对系统参数变化和外部干
扰具有较强的鲁棒性，且具有简单易行，用计算机
易实现的优点，但是在实际应用中，由于切换滞
后、控制量受限以及测量误差的存在，变结构控制
所出现的“抖振”现象始终是影响其实际控制性能
的主要问题［６－７］。自适应控制能够在控制过程中
获得并利用系统的不确定性信息，可以通过自适
应律调节系统参数逼近实际对象的真实参数，对
系统模型的不确定性和系统参数的变化具有很好

的鲁棒性。文献［８－９］采用鲁棒自适应控制器对
以变速控制力矩陀螺为执行机构的卫星姿态跟踪

问题进行了研究，分析了执行机构的动力学特性，

在系统误差和外界干扰的存在下取得了较高的姿

态跟踪精度，但是没有进行全物理仿真验证。文
献［１０］提出了将非线性 Ｈ∞控制器应用于航天
器姿态跟踪中，并取得了良好的控制效果，但是所
设计的控制器要求航天器转动惯量矩阵的精确

值。

本文首先根据四元数的定义采用最短路径旋

转的方法，给出了近地太阳同步轨道视频卫星对
目标点“凝视”时星体相对于轨道坐标系的期望四
元数、期望姿态角速度及期望姿态角加速度随时
间的变化规律。然后，设计了基于误差四元数和
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误差姿态角速度反馈的ＰＤ控制器。所设计的控
制器结构简单，且能够使星体在最短的角路径上
完成快速姿态跟踪，达到能量和时间的次优。最
后，分析了高质量“凝视”成像时面阵ＣＣＤ对姿态
跟踪精度的要求，并对所设计的控制器在小三轴
气浮台上进行了凝视跟踪的全物理仿真验证。

２　凝视姿态跟踪的数学模型

２．１　坐标系定义
地球惯性坐标系Ｉ（Ｉ１，Ｉ２，Ｉ３）、地球坐标系Ｅ

（Ｅ１，Ｅ２，Ｅ３）、轨道坐标系Ｏ（Ｏ１，Ｏ２，Ｏ３）、卫星本
体坐标系Ｂ（Ｂ１，Ｂ２，Ｂ３）的定义见文献［１１］。
定义参考目标固联坐标系为Ｒ（Ｒ１，Ｒ２，Ｒ３）。

原点位于卫星质心Ｓ，Ｒ３ 轴沿着卫星质心Ｓ与目
标点Ｔ 的连线并指向目标点Ｔ，Ｒ１ 轴与Ｒ３ 轴、光

学探测器的光轴ｕ垂直，即Ｒ１＝
ｕ×Ｒ３
‖ｕ×Ｒ３‖

，Ｒ２

轴与Ｒ１ 轴、Ｒ３ 轴构成右手正交坐标系。

２．２　星体姿态动力学与运动学
采用反作用飞轮作为执行机构的小卫星，以

地球惯性坐标系为参考系时，星体的姿态动力学
方程可以表示为［１２］：

Ｊω·Ｉｂ＋ωＩｂ×（ＪωＩｂ＋ｈ）＝Ｔｃ＋Ｔｄ， （１）

式中，Ｊ∈Ｒ３×３为星体的转动惯量，Ｔｄ∈Ｒ３×１为外
部干扰力矩，ｈ∈Ｒ３×１为反作用飞轮的角动量，Ｔｃ
∈Ｒ３×１为反作用飞轮提供的控制力矩，ωＩｂ∈Ｒ３×１

为星体相对惯性坐标系的姿态角速度在卫星本体

坐标系下的分量。

根据欧拉定理，刚体绕固定点的任意转动可
以绕通过此点的某一轴转动一个角度而得到，因
此，四元数Ｑ被定义为［１２］：

Ｑ＝ ｃｏｓφ２　ｅｓｉｎ
φ［ ］２

Ｔ

＝ ｑ０　［ ］ｑ　Ｔ

＝ ｑ０　ｑ１　ｑ２　ｑ［ ］３ Ｔ， （２）

式中，ｅ是一个单位方向矢量，称为欧拉轴；φ为绕
欧拉轴转过的角度，称为欧拉角。且有‖Ｑ‖２＝
１；ｑ＝［ｑ１　ｑ２　ｑ３］Ｔ 为四元数的矢量部分，ｑ０ 为
四元数的标量部分。

卫星相对于轨道坐标系的角速度ωＯｂ 在卫星
本体坐标系中可以表示为：

ωＯｂ＝ωＩｂ－ＡＢＯωｏ， （３）

式中，ωｏ 为轨道坐标系相对于惯性空间的转速
在轨道坐标系下的分量，ＡＢＯ 为轨道坐标系到星体
坐标系的坐标转换矩阵，以四元可数表示为：

ＡＢＯ＝

２（ｑ２０＋ｑ２１）－１　２（ｑ１ｑ２＋ｑ０ｑ３）　２（ｑ１ｑ３－ｑ０ｑ２）

２（ｑ１ｑ２－ｑ０ｑ３）　２（ｑ２０＋ｑ２２）－１　２（ｑ２ｑ３＋ｑ０ｑ１）

２（ｑ１３＋ｑ０２）　２（ｑ２ｑ３－ｑ０ｑ１）　２（ｑ２０＋ｑ２３）

熿

燀

燄

燅－１

．

以轨道坐标系为参考系时，四元数描述的星
体运动学方程为［６］：

Ｑ＝１２Ｅ
（Ｑ）ωＯｂ， （４）

式中，

Ｅ（Ｑ）＝
－ｑＴ

ｑ０Ｉ３＋ｑ［ ］× ＝

－ｑ１　－ｑ２　－ｑ３
ｑ０　－ｑ３　 ｑ２
ｑ３　 ｑ０　－ｑ１
－ｑ２　 ｑ１　 ｑ

熿

燀

燄

燅０
（５）

且有［６］

ＥＴ（Ｑ）Ｅ（Ｑ）＝Ｉ３， （６）

ｄ
ｄｔＥ

Ｔ（Ｑ）Ｑ［ ］
·
＝ＥＴ（Ｑ）Ｑ

··
． （７）

２．３　凝视时星体的期望姿态
对于视频小卫星来说，为了实现在卫星和目

标点之间存在相对运动的情况下对目标凝视跟

踪，只需要使得光学探测器的光轴ｕ始终指向目
标Ｔ，即光轴ｕ始终与参考坐标系的Ｒ３ 轴或者观
测矢量ｒＳＴ重合，如图１所示。

图１　凝视观测原理图

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｓｔａｒｉｎｇ　ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ

假定目标点Ｔ 在地球固联坐标系Ｅ 中坐标
为Ｔ（λ，φ，ｈ），其中λ，φ，ｈ分别为Ｔ 点的经度、纬
度和地程高信息，则Ｔ点在地球惯性坐标系Ｉ中
的地心经度α和地心纬度β可以表示为

［１２］：
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α＝λ＋［Ｇ０＋ωＥ（ｔ－ｔ０）］， （８）

β＝ａｒｃｔａｎ［（１－ｆ）
２ｔａｎφ］， （９）

式中，Ｇ０ 为起始时刻的格林威治的恒星视角，ωＥ
为地球自转速率，ｆ为地球扁率。
目标点Ｔ 在地球惯性坐标系Ｉ中随时间变

化的位置矢量可以表示为：

ｒＩＴ＝
ｘＩＴ
ｙＩＴ
ｚＩ

熿

燀

燄

燅Ｔ

＝‖ｒＴ‖·
ｃｏｓβｃｏｓα
ｃｏｓβｓｉｎα
ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅β

， （１０）

式中，‖ｒＴ‖为目标点Ｔ 到地心Ｏ 的矢径ｒＴ 的
长度，有：

‖ｒＴ‖＝
ａ２ｅ·ｂ２ｅ·（１＋ｔａｎ２β）
ｂ２ｅ＋ａ２ｅ·ｔａｎ２槡 β

＋ｈ＝

ａｅ·ｂｅ
ａ２ｅ·ｓｉｎ２β＋ｂ

２
ｅ·ｃｏｓ２槡 β

＋ｈ， （１１）

式中，ａｅ、ｂｅ分别为地球的长半轴和短半轴。

观测矢量ｒＳＴ在轨道坐标系中可以表示为：

ｒＯＳＴ＝ＡＯＩ（ｒＩＴ－ｒＩＳ）＝ＡＯＩ（ＡＩＥｒＥＴ－ｒＩＳ）， （１２）

式中，ｒＩＳ 为卫星在地球惯性坐标系中的位置矢

量，可由ＧＰＳ给出。ＡＯＩ 为地球惯性坐标系到轨

道坐标系的坐标转换矩阵，可以表示为［１１］：

ＡＯＩ＝ＲＩ２（－π／２）ＲＩ１（－π／２）ＲＩ３（ｕ）·

ＲＩ１（ｉ）ＲＩ３（Ω）， （１３）

式中，Ω为升交点赤经，ｕ为历元时刻升角角距，ｉ
为轨道倾角，ＲＩ３（Ω）表示绕Ｉ３ 轴旋转Ω角度的坐
标转换矩阵。

在轨道坐标系下，沿观测矢量方向上的单位
向量ｕＯＳＴ可以表示为：

ｕＯＳＴ＝
ｒＯＳＴ
ｒＯＳＴ
． （１４）

为了实现对目标点的凝视观测，应使得探测
器的光轴ｕ始终与观测矢量ｕＯＳＴ重合。考虑对地
三轴稳定卫星，卫星本体坐标系需和轨道坐标系
重合。在卫星轨道坐标系中，为了使光轴ｕＯ 与观
测矢量ｕＯＳＴ重合，星体可以有无数个机动路径。根
据四元数的定义，选取最短机动路径，则为了实现
凝视观测，卫星本体坐标系相对轨道坐标系的期
望四元数Ｑｃ可以表示为：

Ｑｃ＝ ｃｏｓδ２　ｅｓｉｎ
δ［ ］２

Ｔ
， （１５）

其中，δ为观测矢量ｕＯＳＴ与光轴ｕＯ 之间的夹角，ｅ
为与ｕＯＳＴ、ｕＯ 垂直的单位矢量，可以分别表示为：

δ＝ａｒｃｃｏｓ
ｕＯ·ｕＯＳＴ

‖ｕＯ‖·‖ｕＯＳＴ‖
， （１６）

ｅ＝ ｕＯ×ｕＯＳＴ
‖ｕＯ×ｕＯＳＴ‖

， （１７）

期望四元数Ｑｃ 即为了实现凝视观测星体需
要机动的四元数。此类机动方式的机动欧拉轴垂
直于光轴ｕＯ 和观测矢量ｕＯＳＴ，在ｕＯ 和ｕＯＳＴ方向上
没有角速度分量，只考虑ｕＯ 和ｕＯＳＴ指向一致。这
样可以保证星体以最短的角距离跟踪目标，从而
实现机动路径上的最优跟踪。对于大多数对地观
测卫星来说，光学探测器的光轴ｕ沿着星体的偏
航轴Ｚ轴。则根据式（１７），欧拉轴ｅ垂直于星体
的偏航轴，沿Ｚ轴星体机动角速度为０，也就是说
对地凝视时偏航角ψ的取值不唯一。
当按照１－２－３转序旋转时，可以得到凝视时

卫星本体坐标系相对于轨道坐标系的期望横滚角

φｃ和期望俯仰角θｃ的取值为
［１２］：

φｃ＝ａｒｃｓｉｎ［２（ｑｃ０ｑｃ２＋ｑｃ１ｑｃ３）］， （１８）

θｃ＝ａｒｃｔａｎ
２（ｑｃ２ｑｃ３－ｑｃ０ｑｃ１）
ｑ２ｃ０－ｑ２ｃ１－ｑ２ｃ２＋ｑ２ｃ３

． （１９）

２．４　凝视时星体的期望姿态角速度
求得星体相对轨道坐标系的期望姿态Ｑｃ 之

后，根据式（４）和式（７），可得星体在轨道坐标系表
示的期望角速度ωｃ和期望角加速度ω

·
ｃ满足：

ωｃ＝２ＥＴ（Ｑｃ）Ｑ
·

ｃ， （２０）

ω
·
ｃ＝２ＥＴ（Ｑｃ）Ｑ

··

ｃ． （２１）

３　控制器设计

　　视频卫星在凝视过程中既要求星体的姿态与
期望姿态一致，还要求星体的姿态角速度与期望
姿态角速度一致。很多文献表明，卫星姿态大角
度机动可分为ｒｅｓｔ－ｔｏ－ｒｅｓｔ和ｍｏｖｅ－ｔｏ－ｒｅｓｔ　２种机
动方式。对于凝视姿态跟踪来说，可以将其考虑
为星体相对于期望姿态的误差角速度收敛为０的
大角度机动，因此可采用类似 ｍｏｖｅ－ｔｏ－ｒｅｓｔ相关
的控制策略来实现星体的姿态跟踪［１３］。
卫星本体坐标系相对于参考目标坐标系的误

差姿态角速度ωｅ在卫星本体坐标系中可以表示
为：

ωｅ＝ωＯｂ－ＡＢＯωｃ＝ω－ＡＢＯ（ωｏ＋ωｃ） （２２）
卫星本体坐标系相对于参考目标坐标系的误

差四元数Ｑｅ＝［ｑｅ０　ｑｅ１　ｑｅ２　ｑｅ３］Ｔ 定义为：
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Ｑｅ＝Ｑ＊ｃ Ｑ， （２３）

式中，Ｑ＊ｃ 为星体期望四元数Ｑｃ的共轭，Ｑ为卫星
本体坐标系相对于轨道坐标系的四元数，为四
元数乘法。
以误差四元数和误差角速度描述的星体运动

学可以表示为：

Ｑ
·

ｅ＝１２Ｅ
（Ｑｅ）ωｅ， （２４）

凝视视频卫星的姿态控制要使得卫星本体坐

标系相对于参考坐标系的误差四元数和误差姿态

角速度同时收敛到０，即Ｑｅ→０，ωｅ→０，也就是在
有限的时间内应使Ｑ→Ｑｃ，ω→ωｃ。
联立式（１）、（２２），忽略外界干扰力矩时，以误

差角速度表示的星体的动力学方程为：

Ｊω·ｅ＋ωｅ×（Ｊωｅ＋ｈ）＝Ｔｃ＋Ｔｗ， （２５）
式中，

　Ｔｗ＝－ＪＡＢＯ（ω·ｏ＋ω·ｃ）＋ＪＡＢＯωｃ×ＡＢＯ（ωｏ＋ωｃ）＋
　Ｊωｅ×ＡＢＯ（ω０＋ωｃ）－ωｅ×ＪＡＢＯ（ωｏ＋ωｃ）－
　ＡＢＯ（ω０＋ωｃ）×Ｊ［ωｅ＋ＡＢＯ（ωｏ＋ωｃ）＋ｈ］．
采用误差角速度和误差四元数来描述星体的

动力学和运动学方程时，相当于把姿态跟踪问题
转化为姿态捕获问题。为了使星体最短路径跟踪
期望姿态角速度，采用大角度机动中的基于欧拉
轴旋转的ＰＤ控制器［１３］，即：

Ｔｃ＝－Ｋｑｅ－Ｄωｅ＋ωｅ×（Ｊωｅ＋ｈ）－Ｔｗ，
（２６），

取李氏函数Ｖ 为：

Ｖ ＝１２ω
Ｔ
ｃＫ－１　Ｊωｅ＋ｑ２ｅ１＋ｑ２ｅ２＋ｑ２ｅ３＋（ｑｅ０－１）２＝

１
２ω

Ｔ
ｅＫ－１　Ｊωｅ＋２（１－ｑｅ０），

易知Ｖ≥０，当且仅当ωｅ＝０、ｑｅ＝０时，等号
成立。因此，Ｖ 是一个标准的李氏函数，则对Ｖ
求导有：

Ｖ
·

＝ωＴｅＫ－１　Ｊω·ｅ－２ｑ·ｅ０
＝ωＴｅＫ－１（－Ｋｑｅ－Ｄωｅ）－ωＴｅｑｅ，

＝－ωＴｅＫ－１　Ｄωｅ， （２７）

当满足Ｋ－１　Ｄ正定时，Ｖ
·

≤０，当且仅当ωｅ＝０
时，等号成立，式（２６）描述的ＰＤ控制器全局稳
定。联立式（２５）、式（２６）得，

Ｊω·ｅ＝－Ｋｑｅ－Ｄωｅ， （２８）
当Ｋ＝ｋＪ，Ｄ＝ｄＪ时，式（２８）为：

ω·ｅ＝－ｋｑｅ－ｄωｅ， （２９）

由式（２７）知，当ωｅ＝０时，ω
·
ｅ＝０，ｑｅ＝０。根

据Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性原理，所设计的控制器对于
误差四元数和误差角速度来说是渐近稳定的，能
够保证在ｔ→∞时，ｑｅ→０，ωｅ→０。

４　全物理仿真实验与分析

　　卫星高投入、高风险的特殊性，决定了卫星从
可行性论证到正样设计的研制过程中必然要经历

各种类型的仿真试验。卫星姿态控制系统全物理
仿真是指采用气浮台模拟卫星本体作为控制对

象，其姿态敏感器和姿态执行机构采用实际卫星
姿态控制系统的实物进行的仿真试验。全物理仿
真对于验证姿态控制系统方案设计的正确性与可

靠性，检验实际姿态控制系统的功能和性能十分
重要。

４．１　基于小三轴气浮台的全物理仿真环境
本文以中科院长春光学精密机械与物理研

究所自主设计和加工的高精度小型三轴气浮台

为平台，搭建完成了用于１００ｋｇ以下小卫星地
面姿态控制仿真用的小三轴气浮台全物理姿态

控制仿真系统。整个仿真系统的实物图和原理
图分别如图２、图３所示。小三轴气浮台依靠压
缩空气在气浮轴承与轴承基座之间形成气膜，

使台体浮起，从而模拟微重力的太空环境。小
三轴气浮台具有３个方向的旋转自由度，可以
模拟卫星的三轴姿态耦合动力学，是小卫星全
物理仿真系统的关键部分。

本套仿真系统的中心计算机采用基于ＩＮ－
ＴＥＬ　ｘ８６构架ＣＰＵ的ＰＣ１０４处理器，操作系统
采用稳定性好的实时嵌入式 ＶｘＷｏｒｋｓ操作系
统。姿态确定系统采用类似“地球敏感器＋磁强
计＋光纤陀螺”的定姿策略，不同的是采用价格较
低的高精度倾角传感器代替地球敏感器。倾角传
感器可通过测量重力方向矢量得到地球方向矢

量，可省去为地球敏感器提供仿真目标的地球红
外模拟器。这样可以利用实验室中最易获得的稳
定的重力矢量和地磁场矢量作为平台的姿态基准

进行姿态确定，大大降低了实验室初期建设的成
本。所采用的光纤陀螺测量范围为±８０（°）／ｓ，随

机游走为０．１５（°）／槡ｈ（３ｓ），测量精度为０．００ｌ（°）／
ｓ，常值漂移＜１（°）／ｈ。考虑到光纤陀螺的常值漂
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移和随机游走，采用扩展卡尔曼滤波算法进行姿
态滤波，提高姿态确定精度。姿态执行机构采用

３个相互正交的反作用飞轮，每个飞轮的饱和角
动量为１Ｎ·ｍ·ｓ，最大输出力矩为０．１Ｎ·ｍ，
最大转速为６　５００ｒ／ｓ。中心计算机与姿态确定
系统、反作用飞轮之间通过ＣＡＮ总线进行通信，
地面监控计算与台上中心计算机通过无线蓝牙发

送指令和接收数据。

图２　小卫星全物理仿真系统实物图

Ｆｉｇ．２　Ｐｒａｃｔｉｃａｌｉｔｙ　ｏｆ　ｓｍａｌｌ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａ－

ｔｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ

图３　小卫星全物理仿真系统原理图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｓｍａｌｌ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍ

４．２　面阵ＣＣＤ成像对姿态跟踪精度的要求
视频卫星在凝视过程中应尽量使得星体的姿

态角、姿态角速度与期望姿态角、期望姿态角速度
一致，即误差角及误差角速度均为０。然而在实
际中，卫星总是存在一定的姿态角控制精度和姿
态角速度控制精度。姿态角控制精度的大小会使
得光学探测器的视角产生偏差，进而使得观测区
域产生偏移，姿态角速度控制精度的存在会使得

卫星的三轴姿态角速度存在一定的不确定度，进
而使得目标像点在像平面上以某一速度运动，影
响光学探测器的成像质量。

ＴＤＩ　ＣＣＤ要求光生电荷包的转移速度与像
面上的像移动速度保持一致，否则就会导致图像
模糊［１４－１５］。而面阵ＣＣＤ是通过同一个像元在曝
光时间内对目标点进行累积曝光而形成探测信

号。相对于ＴＤＩ　ＣＣＤ来说，面阵ＣＣＤ不存在像
速与光生电荷包转移速度之间互相匹配的问题，

影响面阵ＣＣＤ凝视成像质量的主要问题是卫星
姿态角速度的控制精度。为了保证面阵ＣＣＤ高
质量成像，应保证在曝光时间内的累积像移偏差
不超过０．３ｐｉｘｅｌ。这里选取视频卫星的面阵

ＣＣＤ参数焦距ｆ为１ｍ，曝光时间Δｔ为１０ｍｓ，
像元尺寸Δｐ 为７μｍ，整个面阵 ＣＣＤ 尺寸为

５．５５ｍｍ×４．７６ｍｍ。以在曝光时间内的累积像
移偏差不超过０．３ｐｉｘｅｌ为要求，姿态角速度控制
精度Δω应满足［１６］：

Δω≤０．３×Δｐｆ×Δｔ ＝
０．３×７×１０－６

１×１×１０－２

＝２．１×１０－４ｒａｄ／ｓ＝０．０１２（°）／ｓ
虽然对于面阵ＣＣＤ来说，姿态角控制精度的

存在不会影响成像质量，但会使光学探测器的视
角产生偏差，进而使目标点偏离出视场。为了保
证在存在姿态角控制精度的情况下，目标点仍位
于视场内，姿态角控制精度Δθ应满足：

Δθ≤ａｒｃｔａｎ ｌ２（ ）ｆ
＝ａｒｃｔａｎ４．７６×１０

－３　ｍ（ ）２ｍ ＝０．１４°，

式中，ｌ为面阵ＣＣＤ的短边长。

４．３　仿真结果与分析
首先，采用 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ对某一近地太

阳同步轨道小卫星对地“凝视”拍照过程进行了数
学仿真，搭建了卫星的轨道、姿态运动的数学模
型，得到了期望欧拉角、期望姿态角速度的变化曲
线，如图４～图５所示。相关仿真参数如表１所
示。从图４中可以看出，视频卫星对地“凝视”拍
摄时，卫星的俯仰角随时间的变化速率最大，而滚
动角和偏航角变化很小，也就是说在对地“凝视”

时，星体姿态运动主要应抵消卫星轨道运动所带
来的目标不断偏离光轴的影响，而地球自转运动
所带来的影响相对较小。
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表１　仿真参数

Ｔａｂ．１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 仿真值

轨道高度 ６３５ｋｍ，近地太阳同步圆轨道
轨道倾角 ９７．９３°
升交点赤经 １７６．２６°
降交点地方时 １０：３０ａｍ
目标点经纬度 东经１２．６６０°，北纬６１．１５３°
仿真时间 ２００２０３２０Ｔ１２

图４　期望欧拉角

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｄｅｓｉｒｅｄ　Ｅｕｌｅｒ　ａｎｇｌｅｓ

图５　期望姿态角速度

Ｆｉｇ．５　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｄｅｓｉｒｅｄ　ａｎｇｕｌａｒ　ｒａｔｅｓ

求得凝视时星体的期望姿态变化规律之后，在
小三轴气浮台上对视频小卫星的整个凝视过程进

行了全物理仿真。配平后小三轴气浮台的三轴转
动惯量Ｊ＝ｄｉａｇ（４．９６，４．９６，６．３２）ｋｇ·ｍ２，控制
器参数取为：ｋ＝１．８２，ｄ＝３．８１。小三轴台初始时
刻处于平衡位置，即三轴姿态角为（０°，０°，０°），仿真
结果如图６～图９所示。为了跟踪图４的姿态角变
化规律，小三轴气浮台首先通过大角度机动在大约

５０ｓ时使光轴指向目标点，之后开始对期望姿态进
行跟踪。考虑到整个系统的模型不确定性以及姿
态敏感器的测量噪声，姿态控制系统在稳态时存在
一定的姿态控制精度，其中姿态角控制精度＜０．１

（°），姿态角速度控制精度＜０．０１（°）／ｓ，满足面阵

ＣＣＤ高质量凝视成像时的要求。

图６　实测欧拉角

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｅａｓｕｒｅｄ　Ｅｕｌｅｒ　ａｎｇｌｅｓ

图７　实测三轴姿态角速度

Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｅｄ　ａｎｇｕｌａｒ　ｒａｔｅｓ

图８　欧拉角控制误差

Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　Ｅｕｌｅｒ　ａｎｇｌｅ　ｅｒｒｏｒ

图９　姿态角速度控制误差

Ｆｉｇ．９　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ａｎｇｕｌａｒ　ｒａｔｅ　ｅｒｒｏｒｓ
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５　结　论

　　本文根据轨道运动学和姿态运动学理论，推
导了视频卫星对地凝视时卫星本体相对于轨道坐

标系的期望四元数及期望姿态角速度变化规律，
并设计了基于误差四元数和误差姿态角速度反馈

的姿态跟踪ＰＤ控制器。分析了面阵ＣＣＤ高质
量成像时对姿态角控制精度和姿态角速度控制精

度的要求。最后，在基于小三轴气浮台的小卫星
姿态控制系统全物理仿真平台上进行了全物理仿

真实验。实验结果证明，整个小卫星全物理仿真
平台的姿态跟踪控制精度满足面阵ＣＣＤ高质量
成像的要求。
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